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Представлений підхід до вирішення проблеми функціонально стійкого управ-
ління безпілотним літальним апаратом на підставі мінімальної системно апара-
тної надмірності вимірювальних органів. Описано впровадження алгоритмів 
комп'ютерного зору в завданні візуального орієнтування і відновлення параметрів 
просторового положення. Продемонстровані дихотомічні алгоритми діагносту-
вання системи на наявність відмов, апарат реконфігурації і відновлення в режимі 
реального часу 
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1. Вступ 
В умовах зростаючих вимог до функціонування малих автономних літальних 
апаратів (МАЛА) необхідно виконання польотного завдання з заданими показни-
ками якості та підвищенням ймовірністі повернення об'єкта.  
Для уникнення чи зменшення впливу відмов вимірювальних приладів на 
продуктивність системи, необхідно встановити безперервний контроль за їх фун-
кціонуванням, а також контролювати всю систему в цілому [1]. Датчики параме-
трів руху та орієнтації МАЛА є елементами діагностики з невідомими входами. 
Для забезпечення функціональної стійкості необхідна наявність структурної 
надмірності, що забезпечує структурну діагностику вимірювального блоку та ві-
дновлення параметрів вимірювання в режимі реального часу. Під поняттям стру-
ктурної надмірності маємо на увазі стійкий набір ресурсів, який може підтриму-
вати властивості точності у разі виходу з ладу через реконфігурацію алгоритміч-
ної підтримки. Характерною особливістю використання структурної надмірності 
є можливicть не тільки здійснювати компенсацію відмов, а й поліпшення показ-
ників якості управління, точністi або надійностi. Незважаючи на ці переваги, за-
стосування структурної надмірності призводить до збільшення ваги, розміру, 
енергоспоживання, складності алгоритмів обробки інформації та інше. Ці обста-
вини визначають необхідність вирішення завдання забезпечення функціональної 
стійкості елементів системи керування малогабаритних МАЛА із мінімальною 
структурною надмірністю [2]. 
У першому випадку необхідно розробити нове високонадійне обладнання, яке 
може забезпечувати його продуктивність з бажаним рівнем якості у разі пошко-






дить до незначної зміни показників надійності, в той час як рівень надійності ха-
рактеристик елементів систем управління знаходиться у насичені Ці обставини 
визначають актуальність застосування другого способу забезпечення елементів 
стійкості системи руху малогабаритних МАЛА з найнижчою структурною надмі-
рністю. 
Розвиток системи є актуальним і затребуваним через можливість підвищенн-
ня захисту літального апарату та інтеграції в існуючі на сьогодні системи управ-
ління. Використання цієї системи забеспечить збереження функціональних влас-
тивостей літального апарату під час виконання завдання. Впровадження цієї сис-
теми не потребує апаратних перетворень. 
 
2. Аналіз літературних даних та постановка проблеми 
Визначення параметрів руху літального апарату є невід'ємною частиною за-
вдання контролю руху літального апарату. Класична навігаційна система малих 
безпілотних літальних апаратів складається з iнерціальної навігаційної системи 
(IНС), до складу якої входять датчики кутових швидкостей (ДКШ) та акселеро-
метрiв, приймача супутникової навігаційної системи (СНС), що вимiрює парамет-
ри просторового положення в заданій системі координат та магнітометра, здатного 
вимірювати кут магнітного курса літального апарату. Ці датчики є мінімальним 
набором пристроїв для визначення повного набору навігаційних параметрів [3]. 
Однак цей набір не є достатнім для вирішення проблеми діагностики через відсут-
ність структурної надмірності. Для виконання автоматичного діагностування ко-
ректності параметрів системи в режимі реального часу необхідно мати їх еталонні 
значення. При відсутності надмірності вимірювальних органів (здатних виміряти 
один параметр), неможливо виконати діагностування з належним рівнем точності. 
Тим більше з визначенням місця і типу відмови. Через відсутність резервування, 
відмова одного з датчиків призведе до виходу з ладу коректного сигналу зворот-
ного зв'язку системи, що викличе збій всієї системи в цілому. Ризик несправності 
описаних вимірювальних вище вказаних приладів є великим внаслідок конструк-
тивних особливостей мікромеханічних датчиків, наявності вібрацій, присутності 
помилок дискретного інтегрування, дрейфу “нульового” значення датчиків, мож-
ливості (тимчасової або довготривалої) втрати супутникової мережі, а також ви-
никнення магнітних аномалій [4]. 
Тому найбільш поширеним рішенням даної проблеми є апаратне резервуван-
ня всіх вимірювальних органів. Це рішення веде за собою збільшення габаритів, 
вартості, складності обчислювального навантаження апарату, особливо в разі мік-
робеспілотних літальних апаратів. В свою чергу тільки програмне діагностування 
вимірювальних засобів (наведених вище) не завжди здатне забезпечити здатність 
встановлючати місто відмови. При цьому відновлення втраченого сигналу стає 
неможливим внаслідок відсутністі надмірності елементів. 
Сучасні МАЛА мають цільове навантаження, потокове відеозображення, з 








апарату. Фотограметричний підхід надає можливість синтезувати метричні показ-
ники за допомогою візуальної інформації. Саме цьому оптична система може бути 
використана як резервне джерело інформації для компенсації втрачених та дефор-
мованих навігаційних параметрів [5, 6]. Для цього необхідна алгоритмічна підт-
римка, здатна співставляти місце розташування камери (в дійсності місто розта-
шування літального апарату), параметрів супутникової та інерціальної навігацій-
них систем.  
В інженерній практиці використовуються комплекси, побудовані на комбіна-
ції з локальними системами типу ТЕRCОМ, оптичними лідарами, радарами або 
приладами, заснованими на ефекті Доплера [7]. Однак такі системи мають ряд не-
доліків, найбільш важливим з яких є проблематичність виконання завдання на по-
рівняльно низьких висотах через низьку роздільну здатність сканера, нестабіль-
ність роботи при перешкодах (типа дерев або стовпів). Тому використання подіб-
них систем не забеспечує функціональну стійкість роботи літального апарату на 
малих висотах. 
Найбільш успішних результатів в цій області досягла система DSMAC, яка 
широко використовувана в крилатих ракетах [8, 9] Однак ця система обмежена 
визначенням тільки параметрів простору, та не передбачає визначення значень ку-
тового простору, та рішення задачі відмовостійкості. 
Необхідно використання системи, не пов'язаной з конкретним об'єктом 
управління, що має стандартний набір вимірювальних елементів з відсутністю 
прямого резервування каналів [10]. При цьому слід організувати як систему діаг-
ностики, так і відновлення в режимі реального часу з забезпеченням функціональ-
ної стійкості аппарату. 
Аналіз джерел продемонстрував різні підходи до вирішення завдання забез-
печення функціональної стійкості системи орієнтації. Видно, що основна частина 
запропонованих систем заснована на надмірності, отриманої в якості багаторазо-
вого резервування пристроїв. Однак перспективною є колаборація алгоритмів іне-
рційних, супутникових і оптичних систем орієнтації (джерел різної природи вимі-
рювання), здатної забезпечити надмірність, при мінімальній наборі вимірюваль-
них засобів. При цьому така комплектація в повній мірі може забезпечити функці-
ональну стійкість сістеми в цілому. Синтезування даних динаміки руху об'єкта, 
отриманих з відеопотоку на сьогодні не вирішено в повній мірі, що робить дослі-
дження в даній області актуальним, зокрема в рамках вирішення завдання забез-
печення функціонально стійкої системи орієнтації. 
 
3. Мета і завдання дослідження 
Метою даного дослідження є разробка функціонально стійкої системи орієн-
тації, здатної зберігати свої властивості при винекненні нештатних ситуацій, до 
числа яких належать відмови вимірювальних приладів. Так як система передбачає 
наявність апаратної чи системної надмірності, то одним з завдань дослідження є 






тичних малих автономних літальних апаратів з штучним синтезуванням інформа-
ції або джерел отримання геопросторової інформації. Це дасть можливість вчасно 
реагувати на непередбаченні зміни в роботі системи та здатність виконувати коре-
кцію спотвореного сигналу внаслідок відмови в органу вимірювання.  
Для досягнення поставленої мети були визначені такі завдання:  
– ввести додаткову одиницю структурної надмірності, яка зможе забезпечити 
необхідні показники якості; 
– розробити алгоритм діагностування системи на підставі показань існуючих 
приладів; 
– виконати алгоритмічну реконфігурацію вимірювальної системи для забез-
печення протидії короткостроковій або довготривавій відмові датчиків з похиб-
кою не більше 3 %. 
 
4. Матеріали та методи дослідження функціонально стабільної системи 
управління малими автономними літальними апаратами 
4. 1. Діагностування 
Розглядається глобальна діагностика всіх існуючих вимірювальних систем 
МАЛА з використанням класичного набору датчиків [11], від яких безпосередньо 
залежить якість діагностування. Для стійкості роботи системи необхідно забезпе-
чити якісну складову вимірювання. 
Головною ідеєю методу є використання датчиків різної природи вимірювань 
при обчисленні одного параметра. Для реалізації ідентифікації відмов у вимірюва-
льній системі необхідно провести серію перетворень. Загальним параметром є кут 
курсу ψ, оскільки його можна синтезувати з усіх вищезгаданих вимірювачів. 
Спочатку виконується глобальне діагностування всіх систем на наявність ві-
дмови.  


















Рис. 1. Система координат МАЛА 
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Слід зазначити, що акселерометри чутливі до наявності коливань, тому для 
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Коефіцієнти вибираються емпірично. Значення кута крену φ обчислюється 
аналогічно (3), (4). З наявністю значень кутів крену і тангажа, стало можливим 
здійснити корекцію показників магнітометра. 
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Наступним кроком є визначення значення кута курса за допомогою оптично-
го блоку з використанням метода визначення дескрипторів в послідовності кадрів. 
Метод являє собой визначення подібності між групами дескрипторів з визначен-
ням кута повороту відносно оригінального зображення, прийнятого як початкове 
значення нуля [12, 13]. Нижче представлена реалізація пошуку особливих точок 
(рис. 2). На рисунку з лівого боку представлена фотографія, отримана з оптичного 
блоку, а з правого боку фрагмент карти. Як видно, програма визначили безліч осо-
бливих точок, присутніх на обох кадрах. Крім цього був обчислений поворот фо-




Рис. 2. Пошук збігів між картою і знімком  
 
Для визначення кута повороту зображення достатньо визначення кута між ві-
дповідною парою ліній, що проходять через відповідні пари точок зображення. 
Точки вибираються на основі вибору максимального та мінімального значень  
на осі х. 
Лінія, що проходить через 2 точки, може бути представлена як: 
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Відповідно, кут між прямими буде рівним: 
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Щоб визначити значення кута курсу за допомогою супутниковоъ навігаційної 
системи, потрібна достатня умова – наявність координат 2 точок руху в даній сис-
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  – ексцентриситет сфероїда (a – довжина екваторіального радіусу, b – 
довжина полярного радіусу).  
Припустимо, що за одиницю часу може існувати лише одна відмова, серед 
трьох блоків (СНС, ІНС та оптичної системи). У цьому випадку, два джерела з 
трьох повинні надавати правильну інформацію, що становить контрольне значен-
ня кута курсу. Значення вимірювальних систем порівнюються між собою, коли 
існує різниця значень вище встановленої норми, можна стверджувати, що помил-
ка. Нижче (рис. 3) маємо фрагмент дихотомічного дерева, що описує процес по-
шуку місця відмови, де 1 – позитивний результат, а 0 – негативний результат, Zi – 
рівняння предікатів (рівняння перевірки). 
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Рис. 3. Дихотомічний фрагмент дерева процесів пошуку відмов в інерційному, 
СНС та оптичному пристроях: О – відмова в оптичній системі,  
Н – невизначена відмова, С – відмова СНС, І – діагностика ІНС 
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Далі виконується діагностика сигналів акселерометра та датчика кутової 










Рис. 4. Дихотомічний фрагмент дерева процесу пошуку відмови у магнітометрі, 
акселерометрі та ДКШ: М – відмова в магнітометрі , Н – невизначена відмова,  
Д/А – відмова у ДКШ або акселерометрі (вісь x), А – відмова в акселерометрі 
 
Аналіз дозволяє сформувати наступні рівняння предикатів. 
На етапі z0 перевіряються значення трьох осей акселерометра та одну вісь 
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Коли виконується рівняння, можна судити про те, що: 
 
 відмова aкселерометр[усі вісі] , ДКШ[усі вісі] .   
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Рівняння (12) пояснює, що у разі позитивного результата у вісях ДКШ не бу-
де відмови. Як згадувалося раніше (11), в акселерометрі невиявлено відмов, звідси 
випливає, що відмова може бути тільки в блоку магнітометра. В іншому випадку, 
відмова є в блоку ДКШ, через те, що відповідно до рівняння Z0, акселерометр дає 
контрольне значення. 
У негативному результаті рівняння Z0 ми маємо: 
 
 відмова aкселерометр[усі вісі] , ДКШ [вісь тангажу] .  
 
Це говорить про те, що відмова присутня в наборі значень акселерометра та 
блоку ДКШ. 
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Отже, якщо відмова присутня у множині значень акселерометра та значенні 
кута крену ДКШ, то значення кута крену від ДКШ повинне бути коректним. 
Звідси, у позитивному результаті рівняння Z2, відмова буде належати до мно-
жини значень вимірювання ДКШ або вісі акселерометра gz і в негативному ре-
зультаті в акселерометрі (вісі gx або gy). У позитивному результаті рівняння Z2 ма-
ємо невизначеність. 
Одним з варіантів вирішення цієї проблеми може бути використання резерв-
ної апаратної частини у вигляді камери (оптичного блоку), встановленої в двосту-
пеневому підвісі. Встановивши вісь фотокамери перпендикулярно горизонтальній 
площині, зображення можна використовувати, як інформацію для діагностики та 
відновлення. 






Рис. 5. Діаграма дихотомічного фрагмента дерева процесу пошуку відмови в  
акселерометрі та невизначеності ДКШ  
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На цьому етапі завершується процес пошуку часу та місця відмови. Далі ви-
конуєтся реконфігурація системи для вимірювання просторового положення  
апарату. 
Варто зазначити, що акселерометр, ДКШ або магнітометр у разі відмови вва-
жається неактивним.  








































Рис. 6. Принцип роботи функціонально стійкої системи орієнтації безпілотного 
літального апарату 
 
Як зазначено на схемі реконфігурації, у випадку відмови блока СНС, живлен-
ня пристрою вимикається, та алгоритм перемикається на використання показників 
оптичного блоку. Від цього моменту підвіс камери працює тільки в режимі гори-
зонту (камера встановлена постійно вертикально відносно земної поверхні). 
Аналогічно до алгоритму пошука кута курсу з використанням хмари дескрип-
торів, здійснюється пошук місця розташування. Відповідні пари дескрипторів ви-
значаються на ортофотоплані та поточному знімку цифрової камери. Далі визна-
чаються координати центроїда хмари декскрипторів на ортофотоплані в геодезич-
ній системі координат. Перевагами такого методу є стійкість до спотворень, ви-
кликаних невеликим відхиленням камери [14]. Такой підхід дозволяє надійно іде-
нтифікувати необхідне місто, яке зазнало великих афінних перетворень, отрима-
них під час зйомки. Після цього можна казати, що координати центроїда дорівнює 
координаті літального апарату (тут мається на увазі рівність широти і довготи). 
У випадку відмови у магнетометрі, система продовжує працювати в нештат-
ному режимі. Значення кута курсу береться з СНС, оскільки літальний апарат 
має літакову схему і не має режимів висіння (з можливістю обертання навколо 
вертикальної осі). Це значення обчислюється за допомогою рівняння (9). Ймові-
рність цього типу збоїв зростає при використанням літальних апаратів у зоні ви-
добутку залізних руд, де рівень магнітного поля великий для чутливого елемента 
вимірювача. 
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Оскільки ДКШ має компонент інерціальної ланки, що пригнічує високочас-
тотний шум, виключаючи його з системи, рівень шуму вихідного сигналу збіль-
шуватиметься. Тому компенсаціэю буде адаптація фільтра (у системы выкористо-
вуєтся фільтр Калмана) до нових параметрів шуму [15]. 
У разі відмови акселерометра, конфігурація блоків датчиків не забезпечує до-
статньої апаратної надмірності. Одним з рішень є використання оптичного блока 
для визначення положення лінії горизонта. У цьому випадку реконфігурація сис-
теми складається з двох частин: тимчасової та головної. 
Тимчасова реконфігурація працює протягом двох секунд. Активується при 
виявленні відмови акселерометра. Принцип роботи полягає у відключенні показ-
ників акселерометра від обчислень комплементарного фільтра. Її роль полягає у 
тимчасовій компенсації даних кутового положення апарату до моменту запуска 
високоточної оптичної корекції. Для запуска оптичного пристроя, необхідно при-
вести підвіс камери до положення, де основна вісь зображення камери паралельна 
поздовжній осі літального апарату, при цьому стабілізація підвіса дезактивується. 
Принцип роботи системи ґрунтується на визначенні співвідношення між по-
ложенням лінії горизонту відносно горизонтальної центральної лінії зображення 
камери з урахуванням висоти польоту та апроксимованої моделі поверхні в зоні 
видимості польоту. Висота польоту літального апарату береться з протоколу 
NMEA показань СНС. 
Щоб визначити місцеву кривизну рельєфу, необхідно обчислити видиму час-
тину земної поверхні на зображенні камери з урахуванням висоти польоту (рис. 7). 


















На рис. 7 O – місце літального апарату, h – висота, R – радіус Землі, d – відс-
тань до видимого горизонту, s – крива, рівна відстані від положення літального 
апарату до точки видимого горизонту на 2D карті, γ – кут між вектором до повер-
хні дотичної Землі та вектором до точки літального апарату. 
Розташування видимого горизонту визначається як межа між небом і Землею, 
тоді геометричний діапазон видимого горизонту може бути розрахований таким 
чином: 
 
2 2( ) ,d R h R                                       (16) 
 
де d – геометричний діапазон видимого горизонту, R – радіус Землі, h – висота то-
чки спостереження відносно поверхні Землі. 
Маємо припущення, що Земля має форму круга (без урахування заломлення. 
Приймаючи радіус Землі до 6371 км і відкидаючи величину h2 від кореня, що 
має невеликий вплив внаслідок малого співвідношення h до R, одержуємо  
рівняння: 
 
113 .d h                                        (17) 
 
Оскільки висота польоту літального апарату (близько 100 м) відносно розміру 
Землі невелика, кривизною горизонту можна знехтувати. Діапазон до видимого 
горизонту d дорівнює 35,7 км для заданої висоти, тому необхідно оцінити кривиз-
ну рельєфу в секторі з радіусом, рівним d, кут огляду камери дорівнює 60º. Секція 
з кутом 60 градусів розділена на 12 підсекторів по 5 градусів кожний. Далі ми ви-
конуємо пошук найбільшого значення висоти у кожному малому секторі. Таким 
чином, отримуємо дискретну лінію горизонту (з урахуванням перспективи). Для 
визначення лініі видимого горизонту на зображенні необхідно зробити строгу по-
























Камера надає послідовність кадрів, кожен з яких являє собою двовимірну ма-
трицю розміром 800×600 пікселів. Першим кроком є перетворення значення кож-
ного пікселя у відтінки сірого кольору та фільтрацію від білого шуму. 
Далі потрібно розділити зображення на дві групи кольорів, які відповідають 
небу і поверхні Землі. Ця частина реалізується за допомогою алгоритму кластер-
ного аналізу [16]. Алгоритм знаходить два найпоширеніші відтінки, а інші перет-
ворює до найближчих двух існуючих. Оскільки небо зазвичай має рівномірний 
колір, то його колір буде першою групою, а другий приєднатиме темніші кольори, 
існуючі на поверхні. Для більшого спрощення та оптимізації роботи алгоритму, 
необхідно отримати двозначне зображення картини. 
Під час вищезгаданих алгоритмів, внаслідок ряду факторів, у регіонах клас-
терів з'являються шуми, виражені як окремо стоячі інваріантні пікселі, присут-
ність яких може ускладнити подальшу обробку. Для запобігання цього треба зме-
ньшити їх кількість за допомогою алгоритму порогової ерозії. Для більш глибоко-
го очищення шуму використовується алгоритм видалення замкнутих областей не-
великої площі (розмір області встановлюється експериментально). На цьому етапі 
процес фільтрування завершується. 
Наступним кроком є пошук лінії розділення – лінія видимого горизонту. Для 
цього використовуємо алгоритм Canny. На виході цієї процедури маємо подвійне 
зображення, яке показує край переходу з однієї області в іншу. Для уникнення по-
милокового значення кутів кутового положення за наявності дисторсії оптичної 
системи камери, необхідно апроксимувати лінію горизонту до прямої. Тоді з вра-
хуванням двох ліній горизонту – істинного і мнимого – маємо значення (7) нахилу 
кута крену.  
Вага відмови оптичного блоку залежить від мети завдання польоту. У випад-
ку пошуково-рятувальних місій або розвідки, політ втрачає сенс. Тому у випадку 
відмови активується режим повернення додому. Оскільки система розглядається 
тільки з одним оптичним датчиком, компенсація візуального зображення  
неможлива. 
 
5. Результати реалізації функціонально стійкої системи  
Моделювання відмов було здійснено програмним шляхом. Розглянуто такі 
відмови, як зміну втрачання живлення та тимчасова втрата сигналу СНС. Погода: 
мінлива хмарність, вітер змінний. 
Система керування побудована на базі контролера ATmega 2560-16 AU, інер-
ційного датчика MPU 521 (датчика кутових швидкостей і акселерометра), магні-
тометра HMC5883l, GPS приймача Ublox NEO m8n, цифрової камера 5Мп та кон-
тролера Raspberry Pi 3, який використовується для обробки відеоінформації та ро-

















Рис. 9. Зображення функціонально стабільної системи управління малими  
автономним літальним апаратом: 1 – датчики; 2 – мікроконтроллер ATmega 2560; 
3 – конвертер ft232; 4– GPS приймач Ublox NEO m8n 
 
Зображення нижче (рис. 10) показує три значення кута курса, отриманого від 
СНС, оптичної системи та інерційних датчиків. Зображення демонструє, що не-
відповідність сигналів з'являється на двадцять другій секунді. Система здійснила 








Рис. 10. Зображення відмови у СНС: а – зображення виходних сигналів датчиків;  
























Рис. 11. Сигнал СНС після відновлення 
 
Використовуючи методи відновлення пошкоджених параметрів, описаних 
вище у статті, було виконано процес відновлення СНС значень. Параметри, що 
підлягають відновленню – це широта та довгота. 









Рис. 12. Зображення відмови магнітометра: а – зображення виходних сигналів  










Рис. 13. Сигнал магнітометра після відновлення 
 
Результати експерименту показують практичну корисність цієї системи при 
використанні з існуючими системами управління. 
Як показано на зображеннях вище (рис. 11, 13), весь період відмови система ві-
дновлювала значення пошкодженого каналу з допустимою точністю (меньше 3 %). 
 
6. Обговорення теми надання функціональної стабільності системи 
У роботі представлений алгоритм, здатний забезпечувати функціональну 
стійкість системи орієнтації автономного літального апарату, а саме запропонова-
ні методи діагностування приладів за мажоріторною ознакою в режимі реального 
часу, запропонований спосіб вирішення забезпечення надмірності джерел вимірю-
вання при мінімальному наборі вимірювачів. 
Дослідження корисні для систем управління малогабаритними літальними 
апаратами, що мають стандартний набір вимірювальних приладів (тривісні аксе-
лерометр та датчик кутових швидкостей, три або двовісний магнітометр, gps) та 
оптичну систему (камеру з підвісом). За допомогою викладеного дихотомічного 
алгоритму і приведення параметрів вимірювання всіх встановлених на борту дат-
чиків до єдиного показника можна з мінімальними навантаженнями на обчислю-
вальний ресурс та високою точністю визначати час і місце відмови в вимірюваль-
них системах. Це дозволяє компенсувати відмови і усунути нештатні ситуації, 
підвищувати якість вимірювань. 
Перевагою даного методу є інтегрованість (можливість впровадження без 
апаратної модернізації) в більшість існуючих автономних літальних апаратів, ви-
сока економічна ефективність через відсутність витрат на апаратну модернізацію, 
швидкість роботи діагностики (лише один інтервал вимірювання), відсутність до-
вгострокового процесу адаптації для обраховування коректного значення пошко-
дженого сигналу. На відміну від існуючих функціонально стійких систем, напри-
клад, dji matrice 600, вона використовує втричі меньше вимірювальних пристроїв. 
У порівнянні з існуючими на сьогоднішній день кореляційно - оптичними систе-






орієнтації дозволяє забезпечувати функціональну стійкість, шляхом постійного 
діагностування всіх вимірювачів і своєчасного парирування відмов за допомогаю 
надмірності.  
Недоліками системи є чутливість до зовнішніх факторів (видимість, темпера-
тура), здатність коректно працювати лише під час однієї відмови за одиницю часу, 
використання механічних елементів (підвісу). 
Експериментальне дослідження показало працездатність даного підходу до 
вирішення завдання функціонально стійкої системи орієнтації. 




1. Визначено резервне джерело геоінформації (візуальна інформація камери), 
завдяки чому було забезпечено структурну надмірність системи вимірювання.  
2. На підставі значень усіх встановлених вимірювальних пристроїв, був вста-
новлен метод покрокового дихотомічного діагностування значень сигналів вимі-
рювальних пристроїв в режимі реального часу. Принцип дігностування забезпе-
чую точність показань з глибиною до часу та міста відмови. Результата досягнуто 
шляхом вимірювання єдиного параметра за допомогою трьох незалежних джерел. 
За правилом мажоритарності (два вірних до одного відмовишого) виявляється мі-
сце і час відмови.  
3. Описан процес реконфігурації приладів та відновлення відмовившего па-
раметра при короткостроковій або довготривалій відмові. За допомогою наявної 
надмірності вимірювальних пристроїв з моменту ідентифікації відмови виконуєть-
ся перебудови алгоритму обчислення навігаційного параметра без використання 
пошкодженого вимірювача при збереженні функціонального забезпечення літаль-
ного апарату в цілому.  
Згідно з експериментальними дослідженнями система є стійкою до одиничних 
відмов (одного параметра за одиницю часу), помилка системи досягає менше трьох 
відсотків, що задовольняє вимогам і робить систему придатною для використання. 
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